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[4𝑥 − 4𝑥2]3 2⁄  (1) 
ここで，x は機首からマッハコーン起源点までの距離を機体全長で無次元化した値，V は機体体
積，L は機体全長，A(x)は座標 x における機体断面積である．機体の断面積分布を Sears-Haack
曲線に近づけると造波抗力を低減できるものと期待されることから，以下の形状修正要素を組


















































ル準拠形状を見ると，Bottleneck 搭載により亜音速抗力は 20 カウント程度増え，遷音速抗力はほ
とんど変化していない．またBottleneckとBulgeの搭載により亜音速抗力は 20カウント程度増え，
遷音速抗力は最大 10カウント程度減っている．亜音速抗力増大は粘性によるものと考えられ，遷
音速域でも同程度の粘性抗力増大が推定されるが，その増大分は Bottleneck や Bulge による造波
抗力低減によって相殺されているものと推定される．この勘定によれば，Bottleneck搭載による造
波抗力低減は 20カウント程度，Bottleneckと Bulgeの搭載による造波抗力低減は 30カウント程度
であり，WAVEDRAG 解析結果より造波抗力低減効果は小さい．この差異の原因を CFD 解析によ
って検討する必要がある． 
  
図６ WAVEDRAG解析結果 図７ 風洞試験結果 
 
４－３．CFD解析 














形状の CFD 解析による圧力分布 
表２ ARNose-C のみ搭載したエリアルール準
拠形状の CFD 解析による抗力 
 
 
図９ ARNose-C と Bottleneckを搭載したエリア
ルール準拠形状の CFD 解析による圧力分布 
表３ ARNose-C と Bottleneck を搭載したエリ
アルール準拠形状の CFD 解析による抗力 
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